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Робота присвячена питанням визначення оптимальних областей 
використання двигунної установки для космічних апаратів на низьких 
навколоземних орбітах. Проведено аналіз запусків космічних апаратів за останні 
5 років. В результаті аналізу запусків був обраний тип космічних апаратів, для 
якого будуть проводитися розрахунки – супутник дистанційного зондування землі 
на низькій навколоземній орбіті. Була вирішена задача визначення параметрів 
траєкторії руху космічного апарату, на який впливають зовнішні непостійні 
сили. За результатами аналізу зовнішнього впливу визначено можливі 
перспективні області застосування рухових установок космічних апаратів. 
Виконано порівняльний аналіз з масового критерієм ефективності застосування 
рухових установок на основі хімічних монокомполентних і електрореактивних 
двигунів для вирішення завдань підтримки параметрів кругової орбіти протягом 
тривалого часу. 
Для висот орбіт нижче 300 км застосування рухової установки за 
результатами розрахунків виявилося неефективним через необхідність наявності 
великого запасу палива на борту і великої необхідної тяги двигуна. Для супутників 
на кругових орбітах з висотами від 350 до 450 км двигунна установка, яка 
використовує двигун на ефекті Холла ST-25 SETS, виявилася ефективнішою, ніж 
хімічна двигунна установка. Застосування хімічних двигунів для підтримки 
параметрів орбіти висотою вище 500 км буде краще електрореактивних через 
відносно невелику масу хімічної двигунної установки і достатнього ресурсу 
роботи двигунів для підтримки параметрів орбіти протягом значного часу. 
Були отримані параметри рухової установки, що використовує двигун на 
ефекті Холла ST-25, для підтримки параметрів орбіт в різних діапазонах висот, 
сонячної активності і геометричних параметрів супутника. В результаті 
розрахунків було визначено необхідний ресурс роботи і запас палива для 
підтримки параметрів орбіти. 
Отримані результати розрахунків можуть бути використані при розробці 
нових супутників і модифікації супутникових платформ 
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Одной из составляющих частей успешной космической миссии является 
точное выведение на заданную орбиту и поддержание ее параметров в течение 
всего времени активного существования. Для этой цели применяют двигатели 
различных типов: от двигателей на сжатом газе до электрических. Для различных 
орбит и миссий может быть необходимость в поддержании и корректировке 
орбиты.  
На этапе разработки важно выбрать правильный тип двигателя для спутника, 
так как многие параметры будут зависеть от данной двигательной установки. К 
таким параметрам можно отнести стартовую массу и габариты спутника, 
энергопотребление, фоновое излучение, рабочие температуры и прочие. 
В электронной базе данных [1] приведены основные характеристики 
запущенных спутников по состоянию на апрель 2018 года. В табл. 1 сведено 
распределение количества спутников по орбитам, которое было получено в 
результате анализа данных из данного ресурса. 
 
Таблица 1  
Количество запущенных спутников по орбитам выведения и годам 
Год запуска LEO MEO GEO 
2018 (до апреля) 95 10 13 
2017 344 7 38 
2016 96 10 37 
2015 98 11 38 
2014 93 17 34 
2013 74 6 26 
  
По официальным данным NASA [2], только для исследования Земли было 
запущено более 38 % от общего количества запущенных спутников, что 
показывает значительный интерес к исследованиям при помощи спутников. Из 
табл. 1 видно, что наибольшее количество спутников приходится на низкие 
орбиты (в том числе, солнечно-синхронные), к особенностям которых можно 
отнести: 
– относительно короткое время существования спутника; 
– постепенное снижение высоты орбиты и изменение ее формы; 
– минимальное из всех типов орбит время обращения и расстояние до Земли; 
– наибольшее влияние атмосферы на параметры орбиты спутника. 
В работе [3] рассмотрено движение космического аппарата, находящегося на 
начальной круговой орбите высотой 450км. Показано, что при уровне солнечной 
активности в 125 с.е.п. время снижения высоты орбиты космического аппарата на 
100 км будет составлять до 450 суток. Дальнейшее снижение будет проходить ещё 









во времени и полученный результат для стабильного значения солнечной 
активности не будет точно соответствовать реальности. Для различных 
космических аппаратов с отличающимися массово-габаритными 
характеристиками результаты будут отличаться, однако тенденции будут 
сохраняться. 
Уменьшение высоты орбиты при сохранении неизменными остальных 
характеристик снизит время существования спутника или потребует увеличения 
суммарного импульса двигательной установки для поддержания орбиты. Также 
следует учесть, что некоторые спутники нуждаются в определенном 
пространственном положении для решения поставленных перед спутниками 
задач. В таком случае может быть недопустимо снижение высоты орбиты даже за 
длительное время, а параметры орбиты нуждаются в поддержании. 
Для поддержания параметров орбиты могут быть использованы двигатели 
различных типов (химические, электрореактивные и пр.). Применение различных 
типов двигателей вызвано наличием преимуществ и недостатков у каждого типа 
двигателя. Для дальнейшего рассмотрения и сравнения приняты двигатель на 
монотопливе BGT-X5 [4] и наилучший по соотношению тяги к мощности среди 
электрореактивных [5] холловский электрореактивный двигатель ST-25 [6]. 
Задачи поддержания параметров орбит космических аппаратов особенно 
актуальны для космических аппаратов на низких околоземных орбитах из-за 
значительного воздействия атмосферы. Возникающие новые разработки в области 
создания двигателей для спутников расширяют возможные варианты применения 
двигательных установок для решения задач поддержания параметров орбит. Ранее 
проводившиеся исследования не рассматривают вновь создаваемые технические 
решения. Актуальность данной работы заключается в необходимости выбора 
современной двигательной установки для поддержания параметров низких орбит 
спутников в течение длительного времени. 
Задачи поддержания параметров орбит космических аппаратов особенно 
актуальны на низких околоземных орбитах из-за значительного 
аэродинамического воздействия атмосферы. Современные технологии в области 
создания двигателей малой тяги расширяют функционал и варианты применения 
малых двигательных установок, решая новые, ранее не доступные, задачи 
поддержания параметров орбит. Проводившиеся ранее исследования не дают 
рекомендаций по выбору типа и параметров двигательных установок для 
поддержания параметров низких орбит.  
Таким образом задача выбора оптимального варианта двигательной 
установки для различных вариантов применения является актуальной. 
 
2. Анализ литературных данных и постановка проблемы 
Перспективы использования электрических двигателей большой мощности 
рассмотрены в работе [7]. В работе рассматривается применение двигателей в 









орбиту и увода космической техники, которая прекратила функционирование. 
Маневры выведения включают в себя дальние миссии, такие как: вывод на 
геостационарную орбиту, выведение на лунную орбиту, орбиту марса и прочие. 
Рассматривается применение двигателей мощностью 20 кВт для выполнения 
соответствующих маневров. Не рассматриваются двигатели малой мощности и, 
следовательно, не определены их области применения. 
В работе [8] приводятся расчеты тепловых полей полых катодов. Методика 
расчетов может быть использована при проектировании катодов холловских 
двигателей малой мощности. В работе [8] не рассматриваются варианты 
последующего использования двигателя с новыми катодами. 
В работе [9] рассматриваются электрореактивные двигательные установки 
(ЭРДУ), которые нужны для поддержания орбиты космического аппарата (КА), 
выведения КА на орбиту и осуществления межпланетных миссий. Основное 
внимание уделено не выбору двигателя под миссию, а выбору параметров 
двигателя под заданные характеристики.  
В работе [10] указываются качественные преимущества использования 
электрореактивного двигателя различных типов и подробно описывается выбор 
альтернативного топлива для холловского двигателя. В результате расчетов были 
получены сравнительные результаты для различных видов топлива. Ожидаемо, 
что в лидерах рейтинга рабочего тела находится ксенон – рабочее тело ST-25. 
В работе [11] отмечается, что одним из ключевых направлений применения 
холловских двигателей это поддержание параметров низких орбит. Ограниченное 
время существования спутников на низких орбитах, по мнению авторов, связанно 
с необходимостью иметь большой запас топлива для поддержания высоты 
орбиты. Предлагается для уменьшения запаса топлива использовать захват частиц 
из разреженной атмосферы, но не приведен расчет массовой эффективности 
такого метода.  
В работе [12] приводится оценка областей использования электрореактивных 
двигательных установок. Однако было сделано предположение, что на высоких 
круговых орбитах необходимая общая тяга для спутников может быть до 5 Н, а на 
высокоэллиптических до 2000 Н, что никак не обосновано, но существенно сужает 
области применения ЭРДУ. Для направления спутников на низких орбитах была 
рассчитана масса заправленной двигательной установки при различных 
необходимых суммарных импульсах системы. В работе [12] не указаны источники 
информации, из которых была взята масса конструкции двигателей и смежных 
элементов (система хранения и подачи рабочего вещества, система 
электропитания). Не рассматривается энергетический баланс системы и 
технологические аспекты изготовления. 
В работе [13] показано, что для низких орбит отношение максимальной 
плотности атмосферы к минимальной для определенной круговой орбиты может 
достигать до четырёх и более раз. При этом величина разброса увеличивается с 









приведённый в работе [13], предлагается проводить аппроксимацией рядами 
Фурье. В то же время, в работе указывается, что третья гармоника разложения 
связана с описанием «атмосферного горба» («вздутие» изолиний плотности в зоне 
попадания прямых солнечных лучей). Влияние третьей гармоники разложения 
лежит в пределах от 2 % до 10 % в зависимости от расположения орбиты по 
отношению к плоскости симметрии «атмосферного горба».  
В работах [14, 15] рассматриваются вопросы использования электрических 
двигателей для поддержания высоты орбиты. Основным возмущающим фактором 
принято аэродинамическое сопротивление. Однако не понятны основания резкого 
увеличения срока существования спутника при уменьшении удельного импульса 
двигателя ниже 1000 с, физика процесса говорит об обратном. К недостаткам 
рассмотренных вариантов можно отнести отсутствие изменения солнечной 
активности во время существования и отсутствия привязки к реальным 
характеристикам и массам спутников. 
В работе [5] приведено сравнение различных типов двигательных установок, 
которые могут применяться на малых КА, на конкретных примерах показаны 
соотношения различных характеристик двигательных установок разного 
назначения. В статье не делается предпочтений или рекомендаций по выбору того 
или иного типа двигательной установки для решения определенных задач. 
В работе [16] проведен анализ возможностей применения различных типов 
двигателей для задач поддержания орбиты и орбитальных маневров, получены 
энергетические характеристики для различных вариантов использования 
двигательных установок. Однако повышение уровня техники и, в достаточной 
степени, миниатюризация электроники изменили исходные предпосылки оценок и 
выводов, которые получены в работе [16].  
Из сказанного выше следует, что практически отсутствуют источники, где бы 
рассматривались вопросы эффективности поддержания орбиты различных типов 
КА в течение заданного диапазона времени конкретными двигателями. 
 
3. Цель и задачи исследования 
Целью исследования является определение оптимального диапазона 
поддержания параметров орбит космических аппаратов, для которых применение 
электрореактивных двигательных установок будет эффективно по массовому 
критерию. Это даст возможность уменьшить стартовую массу спутника или 
увеличить массу целевой аппаратуры. 
Для достижения цели были поставлены следующие задачи: 
– выполнить сравнительный анализ по массовому критерию химических и 
электрореактивных двигательных установок, используемых для поддержания 
параметров орбит космических аппаратов;  
– определить параметры электрореактивной двигательной установки в 










4. Материалы и методы исследования движения космического аппарата 
При наличии малых возмущающих сил дифференциальные уравнения 
возмущенного движения могут быть записаны относительно оскулирующих 
элементов орбиты [17]. В качестве таковых будем использовать большую полуось 
орбиты a, эксцентриситет e, долготу восходящего угла Ω, наклонение орбиты к 
основной плоскости i, аргумент перицентра (угловое расстояние перицентра от 
восходящего узла) ω, среднюю аномалию М0 в начальную эпоху t0. Элементы 
орбиты получим в зависимости от гравитационного параметра Земли К, истинной 
аномалии ν, аргумента широты u, эксцентрической аномалии Е, фокального 
параметра p, среднего движения n и радиус-вектора движущейся точки r. 
Запишем такие уравнения в виде: 
 
2 2 12  si ,n · 2
da
a e S a pr
dt
           (1) 
 
 2 sin · cos cos ',
de
p S p E T
dt









            (3) 
 
 cos · sin · sin · ',
d




            (4) 
 
   2 20 1 cos 2 1 sin · ',
dM
e e p er S e r p T
dt
















      
0




M t M t n t
dt
 





где S, T, W – проекции возмущающего ускорения соответственно на направления 
радиуса-вектора движущейся точки, трансверсаль и нормаль к плоскости орбиты. 
Движение объекта в гравитационном поле Земли может быть описано c 









Для предварительных расчетов принята модель центрального гравитационного 
поля. В соответствии с работой [18], принимаем большую полуось эллипсоида 
вращения равной 6378 км, а малую полуось – 6356 км. Несмотря на кажущуюся 
малость отличий величин полуосей, учет разности высот круговой орбиты при 
расчёте аэродинамических сил показывает колебания изменений значений сил 
порядка 20 %. Взаимный учет разности высот и суточного изменения плотности 
атмосферы (особенно верхних слоев) показывает отношение максимальной к 
минимальной плотности атмосферы вплоть до семи [13].  
Космический аппарат на орбите подвергается воздействию разреженной 
атмосферы и излучению от солнца и других источников. В работе [18] проведено 
сравнение различных моделей верхней атмосферы, среди которых Jacchia 71, DTM 
и другие. В соответствии с рекомендациями и выводами [18], модель атмосферы 
для расчетов принимается по ГОСТ 25645.101 и ГОСТ 25645.115. Солнечная 
активность определяется по ГОСТ 25645.302. Алгоритм Шаттена [18] также 
позволяет получить прогнозируемые уровни солнечной активности в 
долгосрочной перспективе, но имеет недостаток в существенном упрощении 
модели магнитного поля полюсов солнца. 
Давление солнечного излучения будем учитывать по методике, 
предложенной в работе [18]. Нормальную составляющую давления на 
поверхность площадью S, имеющую коэффициент отражения ε, будем 
рассчитывать по формуле (6). 
 
  01 cos ,nP P               (6) 
 
где Р0≈4,56·10–6 Па – среднее давление солнечного излучения на орбите Земли, λ – 
угол между нормалью к поверхности и падающим излучением. 
Указанные уравнения движения рассматриваются в плоскости орбиты и 
движение КА получается путем численного интегрирования методом Эйлера. 
Алгоритм расчетов следующий: задается начальное положение и скорость 
космического аппарата, вычисляются силы и возмущающие ускорения, 
вычисляется следующее во времени положение космического аппарата в 
пространстве, проводится пересчет сил и расчет повторяется. Одновременно с 
выполнением просчета траектории по уравнениям (1)–(6) производится запись 
полученных результатов. После расчета каждых 10 часов полета проводится 
корректировка суточного времени включения двигательной установки. При 
уменьшении средней высоты полета время работы двигателей увеличивается и 
наоборот. Для реализации этого алгоритма было создано программное 
обеспечение, исходными данными для расчетов в котором служат параметры КА: 
тяга, стартовая масса, удельный импульс двигателя и пр. На выходе получаем 
координаты КА и вектор скорости в каждый момент времени расчетов. В 









двигателя не все время полета или без его работы. Параметры солнечной 
активности и связанные с ними параметры атмосферы могут быть либо заданными 
фиксированными, либо иметь прогнозируемые значения в зависимости от 
времени. 
В связи с достаточно большим объемом результатов расчетов в статье будут 
приведены только основные параметры траектории в ключевые моменты времени. 
Были проведены тестовые расчеты по нескольким запущенным ранее спутникам, 
для которых известны орбиты выведения и орбиты на момент проведения расчета. 
Результаты численного решения баллистической задачи и положение КА на 
орбите совпадали с достаточной точностью (до 5 %). Погрешность в результатах 
расчетов вызвана использованием в качестве исходных значений солнечной 
активности приблизительной модели со средними значениями. При отключении 
модуля расчета атмосферы динамическая задача решается с погрешностью менее 
0,001 % (в сравнении с аналитической методикой расчета, приведённой в работах 
[14, 19]) 
 
5. Определение областей рационального применения химических и 
электрореактивных двигателей  
Для проведения анализа была выбрана близкая к круговой орбита движения 
КА. Параметры атмосферы принимались для экваториальной плоскости движения 
КА. Возможно, круговая орбита была бы более предпочтительна, но в реальных 
расчетах – это слабоэллиптическая орбита. Эксцентриситет орбиты оказывался 
порядка от 10–6 до 10–7 для всех расчетов. 
Корректировка орбиты в течение суток выполняется включением на разное 
время электрореактивных двигателей. При снижении высоты полета, время 
работы ДУ в сутки увеличивается, а при увеличении относительно необходимого 
значения – снижается. Такое поведение системы поддержания высоты орбиты 
было принято исходя из неопределенности точного прогнозирования значения 
параметров солнечной активности и атмосферы в каждый момент времени. При 
такой схеме управления получаются незначительные отклонения высоты полета 
от необходимой. Очевидно, что при наличии точных данных по возмущающим 
силам их можно с достаточной степенью точности компенсировать и параметры 
траектории были бы неизменными во времени. 
При решении поставленных задач использовались конкретные модели 
электрореактивного и химического двигателей. В качестве электрореактивного 
двигателя был взят перспективный двигатель ST-25 на эффекте Холла [6]. В 
качестве химического двигателя был взят используемый в настоящее время 
монокомпонентный двигатель BGT-X5 [4] на топливе AF-M315E. Основные 












Таблица 2  
Основные характеристики электрореактивного ST-25 и монокомпонентного 
двигателя BGT-X5 
Наименование ST-25 BGT-X5 
Удельный импульс, с 1200 225 
Тяга, мН 8 500 
Потребляемая мощность, Вт 200 20 
КПД, % 25 – 
Масса двигательной установки, кг 6 1,5 
Ресурс работы, час 5000 0,3 
Расход топлива за ресурс работы, кг 12 0,25 
  
Из табл. 2 видно, что для монокомпонентного жидкостного химического 
двигателя BGT-X5 недоступны те значения суммарного импульса, которые 
реализуются в ST-25. Однако масса химического двигателя значительно меньше и 
для малых КА, не требующих больших суммарных импульсов, может оказаться 
наиболее подходящим решением. К основным преимуществам химических 
двигателей можно отнести большую тягу на единицу массы двигателя, что 
позволяет достаточно быстро изменить параметры траектории КА. 
Проанализируем движение КА по круговой орбите с поддержанием 
параметров этой орбиты по отдельности каждым из рассматриваемых двигателей. 
Поскольку параметры атмосферы изменяются во времени, задать точное время 
включения двигателя в сутки заранее сложно даже с учетом примерного значения 
среднесуточной солнечной активности [19]. Поэтому будем увеличивать время 
включения двигателя при снижении КА ниже заданной орбиты и уменьшать время 
работы двигателя при увеличении высоты орбиты выше требуемого значения. 
Для конкретизации задачи примем массу КА равной 250 кг, площадь миделя 
2 м2. Результаты расчетов представлены в табл. 3.  
Аналитическое сравнение холловского и химического двигателей показывает, 
что для высот менее 450 км использование первого типа двигателей по критерию 
минимизации массы системы оправдано. Для высот около 500 км преимущество 
холловского двигателя в массе расходуемого рабочего вещества выше, однако 
суммарный вес двигательной установки всё же проигрывает установке на 
химическом двигателе. Однако для таких низкоэнергетических задач применение 
двигательной установки с одним двигателем BGT-X5 невозможно вследствие 
низкого ресурса работы. Для выполнения рассматриваемых задач и для 
обеспечения заданного режима работы необходимо применять двигательную 













Расход топлива на поддержание орбиты, кг 
Высота орбиты и применяемая ЭРДУ 
Время поддержания орбиты, лет 
1 2 3 4 5 
550 км, на базе ST-25 0,39 0,76 1,01 1,07 1,1 
500 км, на базе ST-25 0,76 1,37 1,8 1,95 2,07 
450 км, на базе ST-25 1,39 2,75 3,48 3,91 4,14 
400 км, на базе ST-25 2,74 5,78 7,59 7,76 8,68 
550 км, на базе BGT-X5 1,7 3,89 4,94 5,23 5,62 
500 км, на базе BGT-X5 3,45 7,38 9,72 10,19 10,35 
450 км, на базе BGT-X5 7,08 13,6 18,31 19,59 20,86 
400 км, на базе BGT-X5 13,62 27,03 37,73 38,57 43,15 
 
Возможный перспективный вариант применения двигателей малой тяги – 
использование их на очень низких орбитах (от 200 км до 300 км) в составе 
спутников дистанционного зондирования земли (ДЗЗ). На таких орбитах КА 
существуют крайне мало и быстро теряют высоту. Применив ДУ на таких 
аппаратах, может быть увеличен срок нахождения на заданной орбите до вполне 
экономически оправданного. В настоящее время такие орбиты не используются 
для ДЗЗ по причине малого времени существования спутников на таких орбитах и 
быстрого ухода их в атмосферу. Такие КА могут найти широкое использование, 
потому как низкая орбита может существенно удешевить и упростить 
конструкцию оптических систем, но пока не решена проблема малого времени 
существования спутника. 
Для оценки необходимого времени работы двигателя и соответствующего 
расхода топлива можно воспользоваться допущением, что двигатель должен 
компенсировать возмущающие воздействие внешних сил. Приравняв импульс 
аэродинамической силы к импульсу силы двигателя, получено время работы 
двигателя для разных площадей сечения спутника при различной солнечной 
активности. Был проведен расчет эффективности применения ЭРДУ на двигателе 
ST-25 для поддержания орбиты. На таких высотах (от 200 км до 300 км) основное 
влияние на орбиту КА оказывает воздействие атмосферы, которое в свою очередь 
зависит от геометрии КА и режима полета. Исходными данными для расчета были 
приняты следующие: 
– площадь сечения спутника (мидель) неизменна и принята равной 0,5 м2;  
– коэффициент аэродинамического сопротивления (Cx) принят равным 2; 
– солнечная активность принята равной 125 с.е.п. 
Результаты расчетов работы ЭРДУ на базе двигателя ST-25 и его сравнение с 
ЭРДУ на химическом топливе (на базе двигателя BGT-X5) приведены в табл. 4. 
Очевидно, что применение такого двигателя на космическом аппарате для 









маловероятно. Однако двигатели на одном типе топлива имеют схожие 
характеристики и результаты не будут кардинально отличаться от полученных 
даже для другого двигателя на тех же компонентах топлива. 
 
Таблица 4  

























200 22 часа 0,040 15 0,29 100 
250 5 часов 0,009 3,5 0,04 27 
300 100 минут 0,003 1,2 0,02 8,0 
  
Анализ результатов свидетельствует о принципиальной возможности 
использования двигателей ST-25 для поддержания параметров низкой орбиты. Для 
орбит с высотой до 250 км применение такого двигателя не принесет ощутимую 
пользу из-за необходимости длительных включений. Даже для минимальной 
площади миделя космического аппарата подходящей мощности, время работы 
двигателя на высоте 200 км составляет порядка 50 % времени полета. 
Следовательно, половину времени солнечные батареи должны расходовать 
энергию на работу двигателя, а не целевой аппаратуры. Также следует обратить 
внимание, что расход топлива на поддержание параметров орбиты будет 
соизмерим с ресурсом работы двигателя, что не дает запаса на случай экстренных 
ситуаций и неопределённости начальных параметров. Чуть лучше ситуация для 
высоты 250 км, но и для нее расход топлива на поддержание параметров орбиты 
достаточно высокий. Если учесть, что реальная площадь сечения может 
превосходить минимальную в 5 раз, получаем ситуацию, схожую с предыдущим 
рассматриваемым случаем. Использование двигательной установки на орбите 
высотой 300 км и выше может значительно продлить срок существования 
космического аппарата. Данные орбиты не обладают недостатками, указанными 
для орбит высотой 200 и 250 км. 
 
6. Результаты расчетов необходимого ресурса электрореактивной 
двигательной установки для поддержания параметров орбиты 
Исходя из вышесказанного, можно сделать предварительный вывод что 
наибольший эффект от применения ЭРДУ на базе ЭРД ST-25, исходя из критерия 
минимума массы, будет достигаться для высот от 300 км до 450 км. 
Для уточнения характеристик двигательной установки был проведен расчет 










действующая на космический аппарат, находящийся на круговой околоземной 
орбите при заданных уровнях солнечной активности. Расчет был проведен по 
методике, описанной в [19]: для заданной высоты полета по круговой орбите и 
солнечной активности определялись скорость движения спутника и параметры 
атмосферы. Геометрические параметры принимались типовыми для данного типа 
спутников. Результаты расчетов тормозящего импульса представлены на рис. 1. 
Результаты расчетов среднесуточного времени включения двигателя для 
поддержания параметров орбиты в зависимости от высоты и солнечной 
активности представлены на рис. 2. Исходя из характеристик двигательной 
установки, был получен годовой расход топлива (рис. 3) и необходимый ресурс 
работы двигателя (рис. 4) для выполнения рассматриваемых задач. Расчет 
необходимого количества топлива проводился исходя из условия равенства 
тормозящего импульса и импульса тяги двигателя. Необходимый ресурс работы 
линейно связан с количеством топлива и необходим для оценки возможностей 




Рис. 1. Дневной тормозящий импульс аэродинамических сил для площади 












Рис. 2. Среднесуточное время включения двигателя для поддержания 
параметров орбиты для площади миделя космического аппарата 2,55 м2 при 




Рис. 3. Расход топлива на поддержание параметров орбиты для площади 










Результаты расчетов показывают, что при солнечной активности близкой к 
максимальной время работы двигателя не превышает 50 % времени всего полета. 
Для остальных вариантов общее время работы двигателя составляет лишь малую 
долю нахождения космического аппарата на орбите. Рассматривая применение 
космического аппарата для дистанционного зондирования Земли, можно 
предположить, что включение двигателя для поддержания орбиты может быть 
осуществлено над зонами, в которых не проводится съемка (например, над 
океанами). По результатам выполненных расчетов можно сделать вывод об 
эффективности применения двигателей для выбранного диапазона высот. Расход 
химического топлива для такой задачи будет примерно в 5 раз выше, чем расход 
рабочего вещества для электрореактивного двигателя. Массу двигательной 
установки считаем состоящей из масс двигателя, топлива и сопутствующих 
систем (например, система подачи рабочего тела). Массовая эффективность 
применения различных типов двигательных установок оценивается по суммарной 
массе систем, входящих в ее состав.  
Для двигательной установки, использующей двигатель ST-25, преимущество 
в запасе топлива в полной мере и с большим запасом перекрывает большую массу 
остальных систем. Это свидетельствует о большей эффективности двигательной 





Рис. 4. Необходимый ресурс работы двигателя для поддержания орбиты для 
площади миделя космического аппарата 2,55 м2 при различных средних уровнях 










Систему с электроракетной двигательной установкой на базе ЭРД ST-25 
ожидаемо будут использовать на космических аппаратах со сроком службы более 
года. Выполним расчет необходимого запаса топлива и ресурса работы двигателя 
для 5 лет работы на орбите в заданном диапазоне высот. Расчет был проведен в 
соответствии с выбранной математической моделью движения космического 
аппарата. Включение двигателя предполагалось в импульсном режиме. 
Суммарное время включения двигателя выбиралось таким, чтобы удержать 
космический аппарат на заданной высоте. Такое управление работой двигателя 
было выбрано для имитации заранее точно не определенных параметров 
атмосферы. Солнечная активность и соответствующие параметры атмосферы 
спрогнозированы для запуска спутника в конце 2020 года. Соответствующие 
результаты расчетов приведены в табл. 5. 
 
Таблица 5 
Необходимый ресурс работы двигателя и расход топлива для поддержания 
параметров орбиты в течение 5 лет 
Высота орбиты, км 
Расход топлива, г Ресурс работы, ч 
Площадь миделя, м2 
2,55 1,19 0,49 2,55 1,19 0,49 
310 54869 25606 10544 22748 10616 4371 
330 37417 17461 7190 15513 7239 2981 
350 25978 12123 4992 10770 5026 2070 
370 18323 8551 3521 7597 3545 1460 
390 13106 6116 2518 5434 2536 1044 
410 9491 4429 1824 3935 1836 756 
430 6951 3244 1336 2882 1345 554 
450 5143 2400 988 2132 995 410 
  
Из табл. 5 видно, что для большинства комбинаций высот круговой орбиты и 
геометрии космических аппаратов, находящихся на данных орбитах, ресурс 
одного двигателя ST-25 будет достаточен для выполнения поставленной задачи. В 
случае планируемого превышения ресурса, можно использовать систему, 
содержащую два одинаковых двигателя. Применение такой системы сдвоенных 
двигателей будет давать возможность продлить ресурс работы до необходимого 
значения и, при необходимости, увеличить тягу двигательной установки для 
совершения маневра. 
 
7. Обсуждение результатов исследования массовой эффективности 
применения двигательных установок для поддержания параметров орбиты 
Полученные результаты хорошо сопоставляются с результатами, 









динамических характеристик космических аппаратов, используемые в этих 
работах, основываются, преимущественно, на аналитических методиках оценки 
влияния различных внешних факторов на параметры орбиты. Также в этих статьях 
были заложены более точные аэродинамические коэффициенты конкретных 
спутников. При этом различия составляют до 5 %, что в рамках предварительной 
оценки пренебрежимо мало. 
Другие методы задания исходных данных в работе [16] привели к 
необходимости дополнительного перерасчета полученных результатов. Неявное 
задание необходимых параметров и другая постановка задачи не позволяют 
провести точное сравнение результатов, но при этом результаты и выводы 
сопоставимы. 
В работе [19] достаточно полно изложены альтернативные подходы к 
решению задач орбитального движения космических аппаратов, в том числе под 
действием внешних сил, чем используемым в данной работе. Среди изложенных 
методов, аналитические решения позволяют проводить анализ движения объекта 
под действием достаточно точно заданных возмущений и получить конечные 
формулы для расчета требуемых величин. В [19] также приводятся методы 
численного решения дифференциальных уравнений динамики полета космических 
аппаратов, которые позволяют получить аналогичные решения. 
Более точный учет параметров атмосферы приведен в работе [13]. Показано, 
что учет членов ряда Фурье от 3 и выше составляет порядка 5 % от общего 
воздействия. В рамках поставленной задачи учет дополнительных параметров 
сильно усложняет алгоритмы расчета и пренебрежимо мало отражается на 
конечном результате.  
Полученные в данной работе результаты могут быть применены при выборе 
двигательных установок для космических аппаратов и необходимости и 
возможности применения таких установок для различных комбинаций аппаратов 
и их орбит. Результаты могут быть применены для космических аппаратов с 




1. В результате проведенного исследования были определены массовые 
характеристики электрореактивных и химических двигательных установок для 
поддержания параметров орбит. Для высоты круговой орбиты до 300 км 
применение двигательной установки может быть затруднено большим 
количеством топлива, необходимого для поддержания параметров орбиты в 
течение длительного времени. Для высот круговой орбиты от 350 км до 450 км 
наиболее эффективным решением по критерию минимума стартовой массы 
является применение электрореактивных двигательных установок, например, на 
базе ЭРД ST-25. Для высот свыше 500 км применение электрореактивных 









и может быть оправдано лишь при совершении дополнительных орбитальных 
маневров космическим аппаратом. 
2. Определен необходимый ресурс работы и запас рабочего тела 
двигательной установки на базе двигателя ST-25. Для поддержания параметров 
орбиты космических аппаратов с площадью миделя от 0.5 м2 в диапазоне высот 
орбит от 300 до 450 км будет достаточно 5000 часов ресурса работы двигателя. 
Граница применимости двигателя ST-25 проходит по высотам круговых орбит от 
300 до 390 км для различных конфигураций космических аппаратов. 
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